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Abstract: In order to investigate the effects of the inter-stage turbine burner ( ITB) on aero-engines，
the thermodynamic cycle analysis was performed to demonstrate the performance of three kinds of aero-en-
gines with the inter-stage turbine burners． The performance curves for different flight and operation condi-
tions were obtained by calculation． Ｒesults show that specific thrust can be improved by at least 10%，and
for one turboshaft engine the specific thrust even can be improved by 30% ． Based on comparison between
the real aero-engine performance and the calculation results，the errors are acceptable and the thrust-weight
ratios show the potential capability of ITB application．











发动机的推力或功率［2］。涡轮 级 间 燃 烧 室 ( Inter-
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k = 1. 4，定压比热 cp = 1005J / ( kg·K) ，燃气的比热
比 kg = 1. 33，定压比热 cpg = 1244J / ( kg·K) ; 气体经
过喷管完全膨胀，出口静压等于外界大气压。
2． 1 带 ITB 的涡喷发动机计算
涡喷发动机原型机为有加力燃烧室的双轴涡喷
发动机，加入 ITB 后去掉了加力燃烧室，如图 1 所示。
计算将比较原型机、原型机带加力、加入 ITB 后这三
种情况。
Fig. 1 Schematic layout of a turbojet engine with ITB
假设发动机的进口处气流状态即自由来流的压
强为 pin，速度为 Vin ; 尾喷管出口处静压为 pout，静温为
Tout，速度为 Vout。令发动机推力为 F，则可以得发动















式中 Wa 为空气质量流量，Ｒ 是空气的气体常数，
其值取为 287 J / ( kg·K) ，f0 为总油气比。




加入 ITB 后整体结构如图 2 所示。
Fig. 2 Schematic layout of a turbofan engine with ITB
分开排气涡扇发动机其内涵单位推力的计算与
涡喷发动 机 相 似，假 设 外 涵 尾 喷 管 出 口 处 静 压 为















W( )ac + B
F f
W( )af
1 + B ( 4)
式中 Waf为外涵的空气质量流量，Fc 为内涵推
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式中下标 1 代表原型机的性能参数，下标 2 代表




比。而对于 β，表达式中的 f 代表油气比参数，Wf 代
表燃油质量流量，β 的物理意义为加入 ITB 后发动机
推力提升倍数与燃油消耗倍数的比值。β 数值越大
说明该工况对加入 ITB 后的发动机越有利，若 β 能大
于 1 则表明加入 ITB 后能比原型机相对更省油，若小
于 1 虽然说明带 ITB 的发动机不具备耗油优势，但是
“β 越大对带 ITB 的发动机越有利”这一原则仍然适
用。
2． 3 带 ITB 的涡轴发动机计算
涡轴发动机原型机为自由涡轮式双转子涡轴发
动机，燃气涡轮与压气机同轴，动力涡轮输出功率。
加入 ITB 后整体结构如图 3 所示。
Fig. 3 Schematic layout of a turboshaft engine with ITB
由于计算时涡轮前温度设置较低，且实际的涡轴
发动机引气量不大［16］，故在涡轴计算中未考虑冷却










式中 P 为发动机轴功率，Wa 为空气质量流量，Tb
和 Tout分别为自由涡轮前后的温度，ηmL是动力输出轴
的机械效率。与涡扇发动机类似，定义功率提升百分
比 α 和耗油率比 β
α =
Ps2























为: 对于涡喷发动机，飞行马赫数 Ma0 在 0 到 3 内变
化，低压压气机压比 πCL在 1 ～ 10 内变化。对于分开
排气涡扇发动机，飞行马赫数 Ma0 在 0 ～ 1 内变化，













3． 1 带 ITB 的涡喷发动机结果分析






















Fig. 4 Performances of turbojet engines vs Ma0









对比带 ITB 发动机与加力原型机，πCL 越小则两
者的 Fs 相差越小，在 πCL 很接近 1 时，ITB 发动机的
单位推力约为加力原型机的 87%，πCL = 10 时则约为
82%。这是因为 πCL 越小则经过低压涡轮后的温度
下降越少，级间燃烧室的表现更接近于加力燃烧室。
3． 2 带 ITB 的分开排气涡扇发动机结果分析
关于涡扇发动机的计算与之前涡喷发动机在低
马赫数时的计算结果相类似。从图 6 相对数值来看，
马赫数越高，加入 ITB 后推力提升百分比 α 就越大，
而耗油率比 β 仅随马赫数的增加有小幅提升，并且一
Fig. 5 Performances of turbojet engines vs
LPC Pressure Ｒatio
直小于 1，这是因为 ITB 最终是通过提高尾喷管出口
温度来提升推力的，而单位推力与温度的平方根线性
相关，所以带 ITB 发动机推力的提升要以较高的耗油
率为代价。综合相对系数 α 和 β 的变化可知，马赫数
增加，ITB 发动机的推力优势越大，耗油率劣势越小。
Fig. 6 Performances of turbofan engines vs Ma0
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使得加入 ITB 后推力提升百分比 α 随压气机增压比
升高而升高。此外原型机的耗油率在压气机增压比
小于 55 的范围内呈下降趋势，加入 ITB 后耗油率比
β 随压气机增压比的增大而减小。综合相对系数 α
和 β 的变化可知，增压比越大，ITB 发动机的推力优
势越大，但耗油率劣势也越明显，所以需要选取合适
的数值以平衡两方面的利弊。
Fig. 7 Performances of turbofan engines vs
Compressor Pressure Ｒatio






而变化，所以在计算耗油率比 β 时 f0 的变化被抵消，
β 与 α 呈现相同的趋势，两者仅相差一个系数。综合
相对系数 α 和 β 的变化可知，较小的涵道比可以体现
带 ITB 发动机的推力优势并降低其耗油劣势的影响。
3． 3 带 ITB 的涡轴发动机结果分析
对于图 9，从单位功率的角度看，原型机与加入
Fig. 8 Performances of turbofan engines vs
Fan Bypass Ｒatio
Fig. 9 Performances of turboshaft engines vs
Compressor Pressure Ｒatio
ITB 后都存在一个最佳增压比。由于 πc 越高 ITB 补
充的加热量越多，所以功率提升百分比 α 也随 πc 的
增大而升高。从耗油率来看，两者都先减后增。由于
在 πc 从较小值增加时 α 增加较快，所以 β 值在小增
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压比时有一个增长过程，随着 πc 的继续增大 α 的增
长趋缓，而油气比之比则一直平稳上升，所以由公式







比较小，约在 10 左右，而最佳油耗增压比则在 20 左
右，两者相差较大。但对于 ITB 发动机两者的数值很
接近，都出现在 17 左右，即( 在本文所选的参数条件














能将加入 ITB 带来的质量增加控制在 51kg 以内其推
重比就可以超过带加力时的发动机。而 P29 由于加








Table 1 Exemplary performance analysis of
turbojet engines with ITB
Engine model P29 WP14
Nationality CCCP PＲC
Equiped in MIG23 F － 8II
Afterburner Without With Without With
Engine weight /kg 1579 1922 896 1190
Ｒeal thrust /kN 81． 4 122． 6 52． 7 75
Calculated thrust /kN 82． 7 122． 3 53． 8 76
Ｒelative error /% 1． 6 － 0． 3 2． 1 1． 3
Thrust with ITB /kN 92． 6 60． 5
Thrust raise /% 12． 0 — — 12． 5 — —
Critical added weight /kg 189 — — 112 51
Table 2 Exemplary performance analysis of turbofan and turboshaft engines with ITB
Engine type Turboshaft( Power /kW) Turbofan( Thrust /kN)
Engine model ＲS360 T700-T6A MTＲ390 CF6-50E CFM-56 JT9D-59A
Nationality UK /FＲA USA GEＲ /FＲA USA FＲA USA
Equiped in Lynx AH EH101 U-tiger 747-200 KC-135 747-200
Engine weight /kg 150 224 154 3850 2140 4110
Ｒeal thrust /power 830 1394 873 233． 4 106． 7 235． 6
Calculated thrust /power 873 1308 839 223． 6 107． 3 246． 0
Ｒelative error /% 5． 2 － 6． 2 － 3． 9 － 4． 2 0． 6 4． 4
Thrust /power with ITB 1067 1704 1022 266． 2 123． 6 282． 5
Thrust /power raise /% 19． 8 30． 2 21． 8 19． 1 15． 2 14． 8
Thrust /power-weight ratio 5． 5 6． 2 5． 7 6． 1 5． 1 5． 8













πc 达到 30 时( 在本文的参数条件下) 功率提升可达
近 45%。并且加入 ITB 后最佳功率增压比和最佳油
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